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Zusammenfassung In dem DLR-Projekt
KonTeKst – Konfigurationen und Techno-
logien fu¨r Kurzstreckenflugzeuge wurden
Ideen fu¨r emissions- und la¨rmarme Kurz-
streckenflugzeuge entwickelt und analysiert.
Ziel des ersten Hauptarbeitspakets war die
Entwicklung und Bewertung einer poten-
ziell la¨rmarmen Flugzeugkonfiguration im
Vergleich zu einem Referenzflugzeug sowie
die Bewertung der Konfiguration hinsicht-
lich Leistung und La¨rm. Dazu wurden zwei
Derivative der aus La¨rmperspektive vielver-
sprechenden Flugzeugkonfiguration entwickelt
und im Anschluss unter den Aspekten Leis-
tungsfa¨higkeit, Emissionen und Immission von
Schall bewertet. Auch der Boarding-Prozess
und die Klimawirkung wurden betrachtet. Die
wesentlichen Aspekte dieser Arbeiten werden
in diesem Konferenzbeitrag vorgestellt. Bei
vergleichbarer flugphysikalischer Stabilita¨t
der Entwu¨rfe, im Rahmen der erforderlichen
Vereinfachungen im Flugzeugentwurf und mit
vergleichbarem Technologiestand 2030 lassen
sich die zusa¨tzlichen Treibstoffkosten auf der
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Stro¨mungstechnik, Go¨ttingen
Deutscher Luft- und Raumfahrtkongress 2020
©2020 doi:10.25967/530053
2 M.D. Krengel et al.
extremen Kurzstrecke den akustischen Vor-
teilen gegenu¨berstellen. Fu¨r die Bewertung
der akustischen Eigenschaften wurde hier ein
u¨ber mehrere Immissionsorte arithmetisch
gemittelter Pegelwert verwendet. Eine Re-
duktion der La¨rmimmission kann mit einer
Verkleinerung der 65 dB SEL Isokonturfla¨che
des Referenzflugzeugs um 26.8 % (Start) bzw.
10.1 % (Landung) veranschaulicht werden.
Dieser Wert ergibt sich fu¨r das Derivativ mit
konventionellem Rumpf. Die Reduktion geht
mit einer Erho¨hung des Treibstoffverbrauchs
auf der Referenzmission um 4.4 % einher.
Eine Verkleinerung der 65 dB Isokonurfla¨che
um 35.0 % (Start) bzw. 10.0 % (Landung)
kann durch weitere konfigurative A¨nderun-
gen (Derivativ mit breitem Rumpf) erreicht
werden, fu¨hrt jedoch zu einer Erho¨hung des
Verbrauchs um 8.6 %.
Schlu¨sselwo¨rter Flugzeugentwurf ·
La¨rmvorhersage · La¨rmarme Konzepte · Noise
Shielding · Emissionsrechnung · Turnaround-
Prozesse
Nomenclature
SEL Sound Exposure Level, [dB]
bn Breite des Bottleneck, [m]
d Anzahl der Tu¨ren, [-]
Konfigurationen
KTX18-021:
Referenzkonfiguration
KTX19-121:
Zwischenkonfiguration
KTX19-221:
Konfiguration mit breitem Rumpf
Subscript
L Auftriebsbezogen (Lift)
1 Einleitung
Im Rahmen der DLR-Leitkonzepte befasste
sich das Leitkonzept 1 zwischen 2015 und
2019 mit der Entwicklung la¨rmarmer Konfi-
gurationen fu¨r den Kurzstreckenbetrieb [19].
Der Fokus lag dabei auf der Betrachtung
von Flugzeugen mit mindestens 70 Sitzen
und einer Reichweite von 500 bzw. 1000 NM.
Das la¨rmarme Fliegen ist ein wesentlicher
Schlu¨ssel zur Akzeptanz des Flugbetriebs in
der Na¨he bewohnter Regionen. Aus diesem
Grund war der Ansatz im Projekt Kon-
TeKst die Entwicklung, Optimierung und
Bewertung von Konfigurationen unter den
Aspekten des la¨rmarmen Fliegens sowie der
Entwicklung dafu¨r relevanter Technologien.
Das Projekt insgesamt erstreckte sich u¨ber
die Jahre 2016 bis 2019. Die Arbeiten, die
in diesem Konferenzbeitrag beschrieben sind,
folgen dem Projektziel Entwicklung und Be-
wertung von Konfigurationen fu¨r das la¨rmar-
me Kurzstreckenflugzeug (Inhalt des ersten
Hauptarbeitspakets). Zwei Flugzeugkonfigu-
rationen wurden entwickelt und anschließend
miteinander verglichen; eine konventionelle
Flugzeugkonfiguration mit einer evolutiona¨ren
Entwicklung auf den prognostizierten Techno-
logiestand 2030, sowie eine unkonventionelle
Konfiguration mit dem Ziel der konfigurativen
La¨rmreduktion. Ergebnisse sind Bewertungen
der ausgewa¨hlten Konfigurationen unter den
Aspekten Leistungsfa¨higkeit, Emissionen und
La¨rmimmission. Erweitert wurden die Unter-
suchungen zu Studien bezu¨glich der Boden-
prozesse wa¨hrend eines Turnarounds. Zudem
wurden die beiden Entwu¨rfe hinsichtlich ihrer
Klimawirkung untersucht, um sicherzustellen,
dass sich die la¨rmarme Konfiguration nicht zu
negativ auf das Klima auswirkt. Die Untersu-
chungen der Bodenprozesse, geho¨rten formal
zum Hauptarbeitspaket 4, werden hier jedoch
zusammen mit den Ergebnisse aus HAP 1
dargestellt, weil ein Zusammenhang besteht.
Der Entwurfsraum wurde durch die Vorgaben
an die Entwu¨rfe vordefiniert und durch im
Projekt direkt verfu¨gbare Software zur Simu-
lation weiter eingeschra¨nkt. Insbesondere die
kurze Reichweite und Reisemachzahl, sowie
das geforderte Diensteintrittsdatum im Jahr
2030 fu¨r die Entwu¨rfe hatte entscheidenden
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Einfluss auf die Grenzen des Entwurfsraums.
Dabei wurden (hybrid-)elektrische Antriebs-
formen zugunsten klassischer Strahltriebwerke
in der Anfangsphase des Projektes verworfen.
Diese neuartigen Antriebskonzepte werden
in anderen, zu spa¨teren Zeitpunkten gest-
arteten DLR-Forschungsprojekten detailliert
analysiert.
2 Methodik
Nachfolgend werden die verwendeten Me-
thoden beschrieben. Der Beschreibung des
Vorgehens beim Gesamtentwurf folgt die der
La¨rmbewertung. Diese zwei Punkte haben
einen sehr engen Zusammenhang, weil sie
durch entsprechende Ru¨ckkopplungen im
Prozess verbunden sind. Das bedeutet: die
La¨rmbewertung hat Einfluss auf den Entwurf.
Im Vergleich zur anderen vero¨ffentlichten
Arbeiten des DLR [4,5] standen im Projekt
jedoch nicht die Methoden zur Verfu¨gung,
um eine automatische La¨rmbewertung direkt
in den Entwurfsprozess zu integrieren. Im
Projekt KonTeKst werden daher Erkenntnisse
einer La¨rmsimulation manuell in den Ent-
wurfsprozess zuru¨ckgespiegelt. So ko¨nnen die
Entwu¨rfe, im Rahmen der Mo¨glichkeiten, an
die Ergebnisse der La¨rmsimulation angepasst
werden. Die Klimaanalyse und Betrachtung
der Bodenprozesse hingegen, die anschließend
beschrieben werden, sind nachgelagerte Un-
tersuchungen nachdem La¨rmbewertung und
Entwurf bereits abgeschlossen waren und
hatten daher keinen Einfluss mehr auf den
Entwurf der Flugzeugkonzepte.
2.1 Methodik des Flugzeugentwurfs
Als Startpunkt der Entwurfsarbeiten wurden
zwei Workshops durchgefu¨hrt, mit dem Ziel
die Technologieannahmen der Entwu¨rfe fu¨r
das Diensteintrittsjahr 2030 zusammen mit
mo¨glichen la¨rmminderen Maßnahmen zu de-
finieren. Des Weiteren sollte eine Begrenzung
des Entwurfsraums fu¨r die zu entwickelnden
Konfigurationen auf einen realistischen Be-
reich in Anbetracht des Diensteintrittsjahres
angenommen werden. Die getroffenen Tech-
nologieannahmen sind in Kapitel 3.1 gelistet.
Auf Basis der Ergebnisse der Workshops wur-
den mehrere Entwurfsskizzen angefertigt um
potentielle, realistische Entwurfsoptionen auf-
zuzeigen. Hierbei sei anzumerken, dass es sich
zu diesem Zeitpunkt lediglich um Prinzipskiz-
zen handelte, die durch das Einfließen von
Erfahrung entstanden sind, nicht um flugphy-
sikalische Entwu¨rfe. Insgesamt entstanden so
11 Designvorschla¨ge. Diese wurden systema-
tisch bewertet. Hierzu wurden die einzelnen
Designvorschla¨ge hinsichtlich der folgenden
Bewertungskriterien bewertet:
– Effizienz (bezogen auf den Kerosin-
verbrauch)
– Die Komplexita¨t des Entwurfs ins-
gesamt
– Die Missionsflexibilita¨t
– Der Passagierkomfort
– Die Abschattung des Triebwerks
nach vorne/unten
– Die Abschattung des Triebwerks
nach hinten/unten
– Die La¨rmemission der einzelnen
Komponenten
– Die La¨rmemission aufgrund der
Wechselwirkung (Konfigurati-
onsla¨rm)
– Die strukturelle Stabilita¨t und die
Schwierigkeiten bei der Umsetzung
– Die zu erwartende flugdynamische
Stabilita¨t des Entwurfs
Den Bewertungskriterien konnten Punkte von
+2 (positiv) bis −2 (negativ) zugeordnet wer-
den. Neben der Bewertung wurde außerdem
die Mo¨glichkeit einer Realisierung bis 2030 kri-
tisch hinterfragt. Ferner wurde eingescha¨tzt,
ob sich die Entwu¨rfe im Projektrahmen u¨ber-
haupt methodisch bzw. modellbezogen abbil-
den lassen. Aufbauend auf diesen drei Punkten
wurden die einzelnen Entwu¨rfe dann mittels
einer Bewertungsmatrix, bei der die jeweiligen
Parameter gewichtet eine Gesamteinscha¨tzung
jedes Entwurfs ermo¨glichen, bewertet. Am En-
Deutscher Luft- und Raumfahrtkongress 2020
©2020
4 M.D. Krengel et al.
de stand eine Entwurfsidee, die sowohl von der
Realisierbarkeit innerhalb des Projektrahmens
als auch von der erwarteten La¨rmminderung
her die vielversprechendste war. Die zugrunde
liegende Skizze, die in Abbildung 1 dargestellt
ist, diente als Startpunkt fu¨r die im Folgenden
aufgefu¨hrten Entwurfsarbeiten.
Abb. 1: Entwurfsskizze der ausgewa¨hlten Kon-
figuration
Der eigentliche flugphysikalische Entwurf der
neuen Flugzeugkonfigurationen wurde mit
dem Werkzeug MICADO der RWTH Aa-
chen [23] durchgefu¨hrt. Die Referenzgeometrie
wurde ebenfalls mit MICADO berechnet. Ins-
gesamt war vor allem die Schnittstellenanbin-
dung zwischen Entwurf und La¨rmbewertung
eine Herausforderung. Die Entwu¨rfe wurden
unter anderem aus diesem Grund in mehre-
ren Iterationen angepasst. Um im Entwurf
grundsa¨tzlich einscha¨tzen zu ko¨nnen, wie sich
die La¨rmabschattung verha¨lt, wurde jeweils
eine Rechnung eines Betriebspunktes und ei-
ner ungerichteten Punktquelle mit Hilfe eines
internen Tools basierend auf der Fast Multi-
pole Methodik [21] durchgefu¨hrt. So konnte
grundsa¨tzlich und qualitativ ermittelt werden,
ob Abschattung des Triebwerksla¨rms realisiert
werden kann. In der ersten Iteration wurden
so drei Entwu¨rfe zur weiteren Bewertung fi-
nalisiert. Durch die Triebwerke oberhalb des
Rumpfes mussten entsprechende Annahmen
u¨ber die Installationseffekte getroffen werden.
Diese beruhten auf vorangegangenen Unter-
suchungen mit RANS- basierten Verfahren
(Reynolds-averaged Navier–Stokes equati-
ons). Insbesondere die Untersuchungen von
Haar und Brezillon [15] spielten dabei eine
Rolle, da in KonTeKst keine eigene RANS-
basierte Optimierung stattfand. Weiterhin
musste der breite Rumpf in seiner Wirkung
auf den Vorentwurf etwas besser abgescha¨tzt
werden. Insbesondere der Einfluss auf den
Nickmomentenhaushalt war entscheidend,
um Entwu¨rfe mit a¨hnlichem Stabilita¨tsmaß
miteinander zu vergleichen. Neben einfachen,
abscha¨tzenden Untersuchungen mit dem DLR
Stro¨mungslo¨ser TAU [28] wurde auch mittels
des Tragfla¨chenverfahrens LiftingLine [16] des
DLR der Rumpfeinfluss des breiteren Rumpfes
auf den Vorentwurf besser abgescha¨tzt. Die
u¨bliche Methodik des Vorentwurfs, das Trieb-
werk in bestimmten Grenzen nachauszulegen
(so genanntes Rubber Sizing), hat sich als un-
geeignet fu¨r die eine anschließende akustische
Bewertung herausgestellt. Durch die Techno-
logieannahmen fu¨r das Jahr 2030 hatten die
Entwu¨rfe einen geringeren Schubbedarf als
der, fu¨r den das Triebwerk ausgelegt war. Fu¨r
die Akustik relevante Geometrie- und Leis-
tungsparameter eines Triebwerks ko¨nnen nicht
vereinfacht linear skaliert werden, sondern
mu¨ssen mit Skalierung des Triebwerks explizit
u¨berpru¨ft und neu angepasst werden. Daher
wurde ein anderer Ansatz gewa¨hlt: anstelle
von Skalierungsfaktoren wurde das Trieb-
werkskennfeld unskaliert benutzt, jedoch mit
der Vereinbarung einer Kappungsgrenze fu¨r
den gewu¨nschten (niedrigeren) Maximalschub
und die entsprechende Drehzahl beru¨cksich-
tigt, sogenanntes De-Rating. Dadurch bleiben
die akustisch relevanten Parameter, z.B. Ab-
stand von Rotoren zu Statoren konstant. Fu¨r
den Entwurf bedeutet das De-Rating, dass das
Triebwerk nicht mehr optimal auf den Entwurf
angepasst ist. Tendenziell nimmt demnach die
Gesamtmasse zu und der Treibstoffverbrauch
vergro¨ßert sich. Da die Begrenzung des Kenn-
feldes in der Gro¨ßenordung von 10 % lag,
kann man davon ausgehen, dass diese Lo¨sung
angemessen und nicht unrealistisch ist. Die
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MICADO Entwurfsarbeiten konnten dabei
direkt auf die gelieferten Informationen zu
Triebwerksleistung und Masse aufsetzen, um
einen Gesamtentwurf zu ermo¨glichen. Neben
den Leistungsdaten des flugphysikalischen
Entwurfs konnten so die Geometrie als Ober-
fla¨chennetz und die Details des Triebwerks
zur La¨rmanalyse bereitgestellt werden. In
Abbildung 2 sind entsprechend exempla-
risch ein Oberfla¨chennetz im STL-Format
(u¨bliches Dateiformat fu¨r Oberfla¨chen basie-
rend auf Dreiecken) der Referenz dargestellt
(links) und eine schematische Darstellung
des verwendeten Triebwerks. Details zum
Triebwerkswentwurf folgen im nachfolgenden
Unterkapitel 2.2.
(a) Oberfla¨chennetz
(STL) der Referenz-
konfiguration
(b) Triebwerksentwurf
aus [22]
Abb. 2: Exemplarische Darstellungen zur Me-
thodik
2.2 Methodik des Triebwerkentwurfs
Fu¨r den Antrieb der untersuchten Flugzeug-
konfigurationen wurde eine Nachauslegung
des Pratt & Whitney 1100G Triebwerks
durchgefu¨hrt. Dieses Triebwerk kommt an der
A320neo Flugzeugfamilie seit 2016 kommer-
ziell zum Einsatz und bietet mit Hilfe eines
U¨bersetzungsgetriebes die Mo¨glichkeit, den
Fan und die Niederdruckturbine (LPT) auf
unterschiedlichen Drehzahlen und damit in-
dividuell optimaler betreiben zu ko¨nnen. Der
Auslegungsprozess des thermodynamischen
und konzeptionellen Triebwerksmodells wurde
mit der virtuellen Triebwerksplattform Gas
Turbine Laboratory (GTlab) [3,22] durch-
gefu¨hrt. Dieses Framework basiert auf dem
Ansatz eines zentralen Datenmodells. Einzel-
ne Tools und Rechenwerkzeuge ko¨nnen mit
Hilfe standardisierter Schnittstellen in das
Datenmodell eingebunden werden. GTlab-
Performance ist dabei das Tool, welches zur
Bestimmung des thermodynamischen Kreis-
laufs zusta¨ndig ist. Nachfolgende Abbildung 3
zeigt den konzeptionellen Aufbau und Abbil-
dung 4 das thermodynamische Kreisprozess-
modell des Triebwerks. Mit Hilfe von Daten
Abb. 3: Konzeptioneller Aufbau der Trieb-
werksarchitektur des PW1100G
aus frei verfu¨gbarer Literatur [9,18] wurde der
konzeptionelle Aufbau (s. Abbildung 3) des
Triebwerks initial in ein thermodynamisches
Kreislaufmodell (s. Abbildung 4) u¨berfu¨hrt.
Das Teillastverhalten der Turbokomponenten
wird u¨ber Kennfelder abgebildet. Fu¨r die
detaillierte Auslegung sind charakteristische
und dimensionierende Betriebspunkte auf der
Mission erforderlich (siehe Tabelle 1). Der
Maximum-Take-Off (MTO) Punkt basiert
auf [9] und stellt den Betriebspunkt mit dem
maximal verfu¨gbaren Schub dar. Der IDLE
Betriebspunkt betra¨gt nach ICAO [9] 7 %
vom MTO-Schub und ist ein bedeutsamer Be-
triebsbereich fu¨r die Brennkammerauslegung.
Die restlichen Punkte werden anhand einer
Missionsrechnung des Flugzeugs abgescha¨tzt.
Im Reiseflug-Betriebspunkt (CR) wird das
Flugzeug u¨ber einen Großteil der Mission be-
trieben. An diesem Punkt wird sichergestellt,
dass die Arbeitslinie einen niedrigen spezi-
fischen Brennstoffverbrauch aufweist, um so
die Realita¨t sinnvoll abzubilden. Der Top-Of-
Climb (TOC) Punkt stellt den Betriebsbereich
mit den ho¨chsten reduzierten Drehzahlen dar.
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Abb. 4: Thermodynamisches Kreisprozess-
modell der Triebwerksnachauslegung des
PW1100G in GTlab-Performance
Hierbei wird sichergestellt, dass sich der Be-
triebspunkt noch im sinnvollen Bereich der
Turbokomponentenkennfelder befindet. Die
Wirkungsgrade im Auslegungspunkt MTO
wurden mit Hilfe von Korrelationen nach [14]
abgescha¨tzt. Auf dieser statistischen Basis
Parameter Einheit CR MTO TOC IDLE
ALT m 10 668 0 10 668 0
XM - 0.78 0 0.78 0
Schub kN 22.8 147.3 27.6 10.3
DTISA K 0 +15 +10 0
Tabelle 1: Charakteristische Betriebspunkte
des Triebwerks
wurden die Wirkungsgrade entsprechend ex-
trapoliert und in das GTlab-Performance
Modell u¨berfu¨hrt. Gleiches wurde fu¨r die er-
forderliche Ku¨hlluftmenge durchgefu¨hrt. Das
Triebwerk hat separate Du¨sen fu¨r den Kern
und den Bypass und das Druckverha¨ltnis des
Fans wurde so eingestellt, dass nach [11] ein
ideales Geschwindigkeitsverha¨ltnis der Du¨sen
u¨ber den Transmissionswirkungsgrad im Aus-
legungspunkt bereitgestellt wird. Der Abgleich
der Triebwerksnachauslegung mit ICAO Da-
ten [18] zeigte eine gute U¨bereinstimmung von
Brennstoffmassenstrom, Nebenstromverha¨lt-
nis (BPR) und Gesamtdruckverha¨ltnis (OPR)
u¨ber einen weiten Schubbereich. In Tabelle 2
ist eine Auswahl an Ergebnissen (TIT =
Turbine Inlet Temperature) dargestellt. Ne-
Parameter Einheit CR
TIT K 1545
OPR - 38.6
BPR - 12.5
Tabelle 2: Charakteristische Betriebspunkte
ben den thermodynamischen Leistungsdaten
wurde das Triebwerk konzeptionell entworfen
um dimensionierende Gro¨ßen und Abmaße zu
modellieren. Fu¨r die akustische Untersuchung
zusa¨tzlich beno¨tigte Geometriedaten wurden
abgescha¨tzt. Der Fan-Durchmesser ist in den
Zertifizierungsdaten angegeben und fungierte
als Referenzwert, um die Machzahl an dieser
Station einzustellen. Die Triebwerksdaten
wurden anschließend direkt zur La¨rmbewer-
tung herangezogen, wie z.B. auch bereits in
fru¨heren Anwendungen [4].
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2.3 Methodik der La¨rmbewertung und
Kopplung an den Vorentwurf
Mit den Daten aus Triebwerk- und Flug-
zeugentwurf beginnt die La¨rmbewertung.
Fu¨r die La¨rmsimulation erforderliche Daten
u¨ber das Hochauftriebssystem wurden mit
vereinfachten Annahmen abgescha¨tzt, um
die beschreibenden Flugbahnen berechnen
zu ko¨nnen. Diese Annahmen basieren auf
bekannten Daten einer heutigen A320- Kon-
figuration. Fu¨r die Berechnung der Flugbahn
kam das DLR Werkzeug FlipNA zum Ein-
satz [6]. Fu¨r jeden Entwurf konnte so eine
detaillierte Analyse von Start- und Landeflug-
bahnen durchgefu¨hrt werden, um schließlich
eine la¨rmarme Bahn fu¨r jeden Entwurf zu be-
rechnen. Die anschließende La¨rmprognose mit
dem DLR Werkzeug PANAM [5] wurde durch-
gefu¨hrt, um ga¨ngige La¨rmmetriken entlang
der simulierten Flugbahnen berechnen und
eine abschließende Bewertung vornehmen zu
ko¨nnen. Die La¨rmimmission wird insbesonde-
re von der Abschattung des Triebwerksschalls
beeinflusst und wird hier gesondert unter-
sucht. In jedem Punkt einer Flugbahn kann so
die Schallwirkung in jede Richtung ermittelt
werden. Exemplarisch ist eine solche Spha¨re
zur Darstellung solcher Untersuchungen in
Abbildung 5 gezeigt.
Nach der Berechnung der richtungsbezoge-
Abb. 5: Exemplarische Spha¨re zur Betrach-
tung der Abschattungswirkung des Trieb-
werksla¨rms in verschiedene Raumrichtungen
nen Abschattungswirkung, insbesondere des
Triebwerksla¨rms, folgt die oben genannte
Berechnung der Flugbahn. Daraus resultiert
eine vollsta¨ndigen Beschreibung der La¨rm-
immission entlang von Start- und Landung.
Fu¨r die Untersuchungen im Projekt Kon-
TeKst wurde ein arithmetisches Mittel der
berechneten Pegel entlang der Flugbahn ver-
teilter Immissionswerte (Beobachter) sowie
der Isokonturfla¨chen des SEL (Sound Ex-
posure Level) ausgewa¨hlt. Basierend auf den
ausgewa¨hlten Metriken wurden die initialen
Entwu¨rfe aus dem Flugzeugentwurf einer akus-
tischen Bewertung unterzogen. Dabei wurden
Verbesserungsvorschla¨ge zur Triebwerksinte-
gration erarbeitet, die anschließend in einer
weiteren Iteration des Flugzeugentwurfspro-
zesses entsprechend angepasst wurden. Die
La¨rmimmission konnte durch diese einmalige
Entwurfsiteration noch einmal deutlich redu-
ziert werden. Es ist jedoch davon auszugehen,
dass durch eine direkt und vollsta¨ndig in den
Vorentwurf eingekoppelte La¨rmsimulation
noch deutlich verbesserte und la¨rma¨rmere
Flugzeugkonfigurationen identifiziert werden
ko¨nnen. Insbesondere hat die A¨nderung der
Triebwerksposition Einfluss auf Schwerpunkt
und durch den Interaktionswiderstand zwi-
schen Triebwerk und Rumpf auch Einfluss
auf die Leistungsdaten. Insgesamt a¨ndert
sich dadurch die Geometrie des Flu¨gels, der
seine Grundfla¨che a¨ndert. Ferner wird der
Momentenhaushalt beeinflusst, was direkte
Auswirkungen auf die Ho¨henleitwerksfla¨che
hat. Dies erfordert eigentlich im Idealfall
eine direkte automatische Einkopplung der
Akustik im Entwurfsprozess. Abbildung 6
zeigt den hier verwendeten Ablauf nochmals
schematisch, um die Abha¨ngigkeiten zu ver-
deutlichen. Im Kapitel 3 werden lediglich
Ergebnisse der finalen Konfigurationen (nach
Iteration) vorgestellt.
2.4 Methodik der Klimabewertung
Die Bestimmung der Emissionsverteilungen
wurde mit dem Global Air Traffic Emission
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Abb. 6: U¨bersicht u¨ber den Gesamtprozess
und die Methoden
Distribution Laboratory (GRIDLAB) [20]
durchgefu¨hrt. Kernelement dabei ist der Tra-
jektorienrechner (Trajectory Calculation Mo-
dule, TCM [20]), welcher unter Nutzung der
bereitgestellten Flugleistungsdaten (Massen,
Geometrie, aerodynamische und Triebwerks-
kennfelder) auf Basis von Missionsvorgaben
die Flugbewegungen im Raum durch Lo¨sen
vereinfachter Flugbewegungsgleichungen be-
stimmt. Der Einfluss der jeweiligen Techno-
logie ist im Gesamtentwurf und entsprechend
in den Flugleistungsdaten insofern enthalten,
als die Vera¨nderungen der Flugzeugmasse,
der aerodynamischen Beiwerte oder auch der
Triebwerksleistungen z.B. durch Leistungsent-
nahmen des Triebwerks abgebildet sind. Ein
wichtiger Aspekt fu¨r die Emissionsermittlung
ist dabei, dass das Triebwerkskennfeld bereits
den mit einem jeweiligen Triebwerkszustand
eingehenden Emissionsindex fu¨r Stickoxid
EINOx beinhaltet, sodass bei der Trajekto-
rienberechnung an jedem Punkt des Fluges
die freigesetzten Emissionen bestimmt werden
ko¨nnen. Die Emissionsmengen berechnen sich
dabei wie folgt: Fu¨r die CO2-, H2O- und
SO2-Emissionen wird jeweils angenommen,
dass diese proportional zum Kraftstoffver-
brauch entstehen. Die NOx-Emissionen sind
leistungsabha¨ngig, so dass der variable EINOx
mit dem Kraftstoffmassenstrom zu multi-
plizieren ist, um die NOx-Emissionsflu¨sse
zu erhalten. Fu¨r die Inventarisierung und
Weitergabe an das Klima-Response-Modell
AirClim werden die profil-basierten Emis-
sionen in GRIDLAB abschließend noch mit
einem Gridding-Algorithmus gerastert, wobei
mit einer Auflo¨sung von horizontal 1°x1° und
vertikal 1000-2000 ft gearbeitet wurde. Fu¨r
die Berechnung der Klimawirkung der Flug-
zeugtechnologien wurde AirClim [8] verwen-
det. AirClim ist ein Klima-Response-Modell
das Flugzeugemissionen mit vorberechneten
atmospha¨rischen Daten linear kombiniert.
Grundlage fu¨r AirClim sind vorberechne-
te atmospha¨rische Daten aus Simulationen
mit einem komplexen Klima-Chemie-Modell.
Dazu wurden fu¨r verschiedene Ho¨hen- und
Breitenbereiche Klima-Chemie-Simulationen
mit normierten NOx - und H2O-Emissionen
in der jeweiligen Region durchgefu¨hrt. Die
daraus resultierenden A¨nderungen der Spu-
renstoffkonzentrationen und des Strahlungs-
antriebes (RF) fu¨r jede Region dienen als
Input fu¨r AirClim. Die Emissionen in be-
stimmten Ho¨hen und Breiten werden dann
mit dem vorberechneten atmospha¨rischen
Response linear kombiniert und daraus ein
globaler Strahlungsantrieb berechnet. Der
zeitliche Verlauf des Strahlungsantriebes wird
dann entsprechend des zeitlichen Emissions-
verlaufs und der Lebenszeit der einzelnen
Spezies berechnet. Daraus wird der zeitliche
Verlauf der Temperatura¨nderung berechnet.
Neben CO2, dem bekanntesten Treibhausgas,
werden auch Wasserdampf (H2O), die Wir-
kung von Stickoxiden (NOx) auf Ozon (O3)
und Methan (CH4) sowie die Wirkung von
Kondensstreifen-Zirren beru¨cksichtigt.
Die Bewertung der Einfu¨hrung eines la¨rmar-
men Kurzstreckenflugzeuges wurde auf globa-
ler Ebene durchgefu¨hrt. Dazu wurden Daten
aus dem DLR-Projekt WeCare [13] zur zeit-
lichen Entwicklung der globalen Strecken-
und Flottenstruktur herangezogen und fu¨r
2035 alle Flu¨ge von Flugzeugen mit 101 bis
150 Sitzen und alle Flu¨ge ku¨rzer der maxi-
malen Reichweite von 1000 NM gefiltert. Fu¨r
die verschiedenen Flugzeugkonfigurationen
wurden jeweils zwei verschiedene Ho¨henan-
nahmen untersucht. Einmal ein kraftstoffop-
timierter Betrieb, bei dem diejenige Flugho¨he
angestrebt wird, auf der bei ausreichender
Leistungsreserve die maximale spezifische
Reichweite realisiert werden kann. Zum an-
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deren eine konstante Flugho¨he auf FL350,
um zu unterscheiden, ob die A¨nderung der
Klimawirkung durch die Technologie oder
das dadurch gea¨nderte Flugprofil verursacht
wird. Abbildung 7 zeigt weitere Annahmen.
Als Klimametrik wurde der Average Tem-
(a) Zeitlicher Verlauf der angenom-
menen Emissionen
(b) Schematischer Verlauf der Tem-
peratura¨nderung
Abb. 7: Weitere Annahmen zur Klimabewer-
tung u¨ber den vera¨nderten Zeithorizont
perature Response mit einem Zeithorizont
von 100 Jahren (ATR100) verwendet. Das
ATR100 entspricht der mittleren A¨nderung
der globalen bodennahen Temperatur u¨ber
eine Zeitraum von 100 Jahren. Als zeitlicher
Verlauf der Emissionen wurde ein Technolo-
gieansatz verwendet. Dabei wird die Wirkung
eines Flugzeuges u¨ber deren Lebenszeit unter-
sucht. In diesem Projekt wurde eine konstante
Emission des Flugzeuges von 2035 bis 2065
angenommen (Abbildung 7a). Die Klimawir-
kung dieser Emission wurde u¨ber die Jahre
2035 bis 2134 berechnet (Abbildung 7b).
Ein Grund dafu¨r, dass die Klimawirkung
deutlich la¨nger beru¨cksichtigt wird, als die
Emissionen stattfinden, ist die lange Lebens-
zeit der CO2-Emissionen. Die Wirkung der
Nicht-CO2-Effekte, wie die Wirkung der NOx-
Emissionen auf O3, tritt relativ schnell ein,
sinkt nach dem Ende der Emission aber auch
relativ schnell wieder ab. Die Wirkung der
CO2-Emissionen ist hingegen zuna¨chst gering
und fa¨llt durch die Akkumulation aufgrund
der langen Lebenszeit nur sehr langsam ab.
Beschrieben wird, der Einfluss auf die Tempe-
ratura¨nderung der na¨chsten 100 Jahre, wenn
anstelle eines Referenzflugzeuges ein neues
Flugzeug u¨ber dessen Lebenszeit emittiert.
2.5 Methodik der Bewertung von
Bodenprozessen
In diesem Kapitel werden die Methoden und
allgemeinen Voruntersuchungen zu Boden-
prozessen dargestellt. Aus einer IST-Analyse
lassen sich Schlu¨sse ziehen, welche Teilprozesse
den gro¨ßten mo¨glichen Zeitgewinn versprechen
und diese Erkenntnisse lassen sich, zumindest
Qualitativ, auch auf ein potentielles neues
und la¨rmarmes Luftfahrzeug (LFZ) u¨bert-
ragen. Neben einer detaillierten Analyse des
Airbus A320-Referenzmodells wurden auch
die Spezifikationen und Verfahren verschiede-
ner Fluggesellschaften und anderer ga¨ngiger
Flugzeugmodelle zum Vergleich herangezogen.
Eine Darstellung des Full Servicing Turn
Round Time Chart von Airbus [1] in Abbil-
dung 8 zeigt, neben dem IST-Zustand die
Punkte mit dem gro¨ßten Einsparpotential auf.
Um die Zeit am Boden zu minimieren und
Abb. 8: Full Servicing Turn Round Time Chart
einer A320 [1]
eine gro¨ßtmo¨gliche Anzahl an Einsa¨tzen zu
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realisieren, bietet die Optimierung der kabi-
neninternen Vorga¨nge am ehesten Raum fu¨r
eine Zeiteinsparung, da sie den Großteil der
Bodenzeiten ausmachen. Die Untersuchung
unterschiedlicher Flugzeugmuster zeigt, dass
insbesondere die Verteilung der Sitzpla¨tze auf
eine schmale Bestuhlung und kurze Wege zum
Ausgang zu einem schnellen Passagieraus-
tausch fu¨hren. Die Geometrie des Rumpfes
hat folglich einen entscheidenden Einfluss
auf die Prozesse innerhalb des Flugzeuges.
Insbesondere die Zeitdauer des Boarding und
De-Boarding Prozesses sind davon abha¨ngig.
Es ist leicht nachzuvollziehen, dass bei einem
sehr langen Rumpf mit nur einem Gang die
Zeit fu¨r das Einsteigen durch eine Tu¨r la¨nger
ist als die Zeit fu¨r das Einsteigen in ein Zwei-
Gang-Flugzeug. Weitere Sub-Prozesse wie die
Gepa¨ckaufbewahrung wirken sich zusa¨tzlich
auf die Dauer des Prozesses aus.
2.5.1 Analyse von Boardingverfahren mithilfe
eines Boardingmodells
In mehreren Untersuchungen mithilfe ei-
nes Boardingmodells wurden verschiedene
Boardingverfahren auf ihren Einfluss auf die
Dauer des Boardings/De-Boardings unter-
sucht. Hierfu¨r wurde ein mikroskopischer
Ansatz zur Modellierung des Passagierverhal-
tens gewa¨hlt, bei dem die Passagierbewegung
als ein eindimensionaler, stochastischer und
zeit-/raumdiskreter U¨bergangsprozess defi-
niert wird. Das Modell wurde auch genutzt,
um die Side-Slip-Seat-Technologie zu pru¨fen.
Hierbei handelt es sich um einen Sitz, dessen
Breite variierbar ist. Damit ist die Gangbreite
vera¨nderlich. Die Boardingzeit ko¨nnte so um
bis zu 20 % beschleunigt werden.
2.5.2 Analyse von infrastrukturellen
Bottlenecks beim Boarding/ De-Boarding
Mithilfe eines weiteren Modells (AnyLogic)
wurde eine eigene Prozesslogik implementiert,
durch die man beliebig viele Prozesse, auch
hierarchisch, kombinieren und leicht para-
metrisieren kann. In dem Modell wurde der
komplette Turnaround abgebildet und sich auf
strukturelle Variationen beim Boarding/De-
Boarding konzentriert. Da das Gate die
Schnittstelle zwischen der Luft- und Landseite
darstellt, d.h. der Zustrom der Passagiere zur
Kabine der Landseite zugeschrieben wird und
das Boarding in der Kabine der Luftseite, wur-
den beide Seiten miteinander gekoppelt und
im Modell abgebildet. Fu¨r den Boarding/De-
Boarding-Prozess wurde angenommen, dass
die Parameter bn (Breite des Bottlenecks) und
d (die Anzahl der Tu¨ren) variabel gestaltet
werden ko¨nnen. Ermittelt man nun die Tur-
naroundzeiten bei der Nutzung von einer bzw.
zwei Tu¨ren und bei unterschiedlichen Breiten
der Engstelle, zeigen die Ergebnisse und Ver-
teilungskurven, dass jede Verbreiterung der
Engstelle erwartungsgema¨ß eine Verbesserung
der Gesamtzeit ergibt. Besonders ist dies bei
der Nutzung einer Tu¨r und einem Gang der
Fall. Eine Reduktion der Gesamtzeit um u¨ber
4 Minuten ist aber nur der Fall, wenn der
Gang deutlich breiter als heute ist. Aber auch
bereits eine Verbreiterung der Engstelle um
10 cm ermo¨glicht eine Zeiteinsparung von
etwa 2 Minuten. Als Ergebnis der Variation
der Breite des Ganges und der Nutzung von
einer, respektive zwei Tu¨ren la¨sst sich fest-
halten, dass die gro¨ßte Zeitersparnis (knapp
9 min ggu¨. Boardingprozess beim A320) durch
die leichte Verbreiterung der Engstelle Gang
(von 50 cm auf 80 cm) sowie ein konsequentes
Nutzen beider Tu¨ren zum Einsteigen erzielen
la¨sst.
3 Ergebnisse
Nachfolgend werden wesentliche Ergebnisse
und insbesondere die Kennzahlen der finalen
Entwu¨rfe dargestellt. Nach den Randbedin-
gungen fu¨r alle Entwu¨rfe, wird erst das Refe-
renzflugzeug und dann die finalen, la¨rmarmen
Entwu¨rfe gezeigt. Anschließend folgen die
Ergebnisse aus der Bewertung des La¨rms, der
Klimawirkung und der Bodenprozesse.
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3.1 Top-Level Aircraft Requirements und
Technologieannahmen
Der Entwurf bzw. die Randbedingungen
aus dem Projekt waren a¨hnlich einer A320,
allerdings mit gea¨ndertem Designpunkt. Ins-
besondere ist der Wert der Entwurfsreichweite
mit 1000 NM deutlich kleiner als der einer
tatsa¨chlichen A320. Die grundsa¨tzlichen An-
forderungen an die Referenz und die la¨rmar-
men Konfigurationen sind u¨ber die Top-Level
Aircraft Requirements (TLARs) definiert. Die-
se ergeben sich direkt aus dem Projektplan.
Tabelle 3 gibt einen kurzen U¨berblick u¨ber
die wichtigsten Gro¨ßen. Eine U¨bersicht u¨ber
Parameter Einheit Wert
Entwurfsreichweite NM 1 000
Entwurfsnutzlast kg (PAX) 13 608 (150)
(Initiale) Reiseflugmachzahl - 0.78
(Initiale) Reiseflugho¨he m 10 000
Beno¨tigte Startstrecke m < 2 000
Beno¨tigte Landestrecke m < 2 000
Spannweitenlimit (Flu¨gel) m < 36
Triebwerkstyp - Getriebefan (GTF)
Tabelle 3: Top-Level Aircraft Requirements
(U¨berblick)
die ausgewa¨hlten Technologien sowie deren
Auswirkungen auf den Entwurf zeigt Tabel-
le 4. Diese Technologien sind daru¨ber hinaus
in den Entwurfswerkzeugen als Annahmen
abbildbar und ko¨nnen zumeist u¨ber so ge-
nannte Einflussfaktoren integriert werden. Die
in der Tabelle 4 aufgefu¨hrten Einflussfaktoren
sind entweder der IATA Technologiedaten-
bank [17] entnommen oder mit Experten
der entsprechenden DLR-Fachabteilungen
ausfu¨hrlich abgestimmt worden. Sie sind dem-
zufolge in jedem der nachfolgend dargestellten
Entwu¨rfe enthalten. Das gilt sowohl fu¨r die
Referenz in Kapitel 3.2, als auch fu¨r die ei-
gentlichen la¨rma¨rmeren Konfigurationen im
Kapitel 3.3. Diese Annahmen in Verbindung
mit der gegenu¨ber einer A320 reduzierten
Entwurfsreichweite fu¨hren zu einem erheblich
leichteren Flugzeug und damit auch zu einem
erheblich kleineren Flu¨gel. In der Folge wird
Komponent Technologie Auswirkung
Flu¨gel Verbundmaterialien Masse: -15 %
Mano¨ver- und Bo¨enlastabminderung Masse Box: -15 %
Rumpf Verbundmaterialien Masse: -15 %
Seiten-/Ho¨henleitwerk Verbundmaterialien Masse: -15 %
Seitenleitwerk Aktive Leitwerke Leitwerksfla¨che: - 5 %
Ho¨henleitwerk Aktive Leitwerke Leitwerksfla¨che: - 10 %
Fahrwerk Titanmatrix- Verbundstoffe Masse: - 15 %
Systeme More Electrical Aircraft (MEA) MTOW: -1 %
Tabelle 4: Einflussfaktoren der einzelnen Tech-
nologien
die Referenz sehr effizient in den Werten der
physikalischen Flugleistungsparameter.
3.2 Referenzkonfigurationen
Innerhalb dieses Projektes wurde als Referenz
ein A320-a¨hnlichen Flugzeug mit Turbo-
fantriebwerk entworfen. Das Kabinenlayout
fu¨r die Referenzkonfiguration entspricht ei-
nem typischen Layout fu¨r eine Tube-Wing-
Konfiguration. Im Frachtraum sind LD3-45
Standardcontainer vorgesehen. Das Sitzlayout
ist mit einer kleinen Business-Klasse mit 3 x 4
Sitzen mit einer 2-2er Bestuhlung ausgelegt.
Die Economy- Klasse besteht aus 23 x 6 Sitzen
in einer 3-3er Bestuhlung. Damit ergeben sich
insgesamt die geforderten 150 Sitzpla¨tze. Die
Ku¨chen und Toiletten sind wie u¨blich ange-
ordnet und die Anordnung der Notausga¨nge
entspricht den Vorschriften zur Zertifizierung.
Abbildung 9 zeigt das erstellte Kabinenlayout
fu¨r die Referenzkonfiguration. Wie beschrie-
Abb. 9: Kabinenlayout fu¨r den Rumpf der
Referenzkonfiguration mit insgesamt 150 Sitz-
pla¨tzen in 2 Klassen mit MICADO [23]
ben, gab es zuna¨chst einen Entwurf, bei dem
das Triebwerk fu¨r den Vorentwurf nachent-
worfen und im Schubbedarf leicht angepasst
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wurde. Die Konfiguration (KTX-17-021 sized
Engine REF, KTX ist dabei ein Abku¨rzung fu¨r
KonTeKst) ist entsprechend performanter als
die Version, in der der Triebwerksentwurf eines
PW 1100 G Turbofantriebwerks genutzt und
ein Abregeln des Triebwerks simuliert wurde
(De-Rating). In der Folge ist das Schubge-
wichtsverha¨ltnis bei Startbedingungen etwas
erho¨ht und die Masse des Triebwerks aufgrund
der unskalierten Abmessungen ist ebenfalls
leicht erho¨ht. Dieser zweite Referenzentwurf
(KTX18- 021 REF (De-Rated)) ist die eigent-
liche Referenz (REF) fu¨r alle nachfolgenden
la¨rma¨rmeren Kontext-Entwu¨rfe. Nachfolgende
Abbildung 10 zeigt zuna¨chst die Entwurfsmis-
sion der Referenzkonfiguration. Dabei ist die
Abb. 10: Entwurfsmission der Referenzkonfi-
guration (simulierte Bahn fu¨r 1000 NM)
tatsa¨chliche Flugho¨he ein Parameter, der nur
durch die Mindestho¨he der TLARs begrenzt
ist. Das Flugzeug fliegt, wenn mo¨glich auf ei-
ner Ho¨he, bei der sich eine optimale Gleitzahl
und damit ein optimaler Auftriebskoeffizient
CL einstellen. Damit fliegt das Flugzeug so
effizient wie mo¨glich. Dieser Punkt resultiert
aus den in Abbildung 11 gezeigten aerody-
namischen Werten. Es ist darin ersichtlich,
dass sich im Reiseflug bei einer Machzahl von
0.78 im optimalen Gleitflug ein Auftriebskoef-
fizient von etwa 0.55 ergibt. Dargestellt sind
die Polaren fu¨r das vollsta¨ndige Flugzeug in
Clean-Konfiguration, also ohne ausgefahrenes
Hochauftriebssystem. Die Werte sind fu¨r den
getrimmten Zustand berechnet. Nachfolgende
Abbildung 12 zeigt die Referenzkonfiguration
geometrisch. Gezeigt sind die Neutralpunk-
te von Ho¨henleitwerk, Seitenleitwerk und
Abb. 11: Aerodynamische Polaren der Refe-
renzkonfiguration
Abb. 12: Referenzkonfiguration in der 3-Seiten
und in einer gerenderten, isometrischen An-
sicht
Flu¨gel sowie der zula¨ssige Schwerpunktbe-
reich. Die Triebwerke sind erwartungsgema¨ß
recht groß im Durchmesser und fu¨hren des-
halb zu einem la¨ngeren Fahrwerk um die
no¨tige Ground-Clearance einzuhalten. Die
wesentlichen Daten zur Referenzkonfiguration
sind in Tabelle 5 gezeigt. Dabei ist in der
linken Spalte die Version, deren Triebwerk
skaliert wurde, und auf der rechten Seite die
eigentliche Referenz dargestellt. Der Fokus
in dieser Tabelle liegt insbesondere auf dem
Vergleich der beiden Konfigurationen und
konzentriert sich deswegen auf die Werte,
in denen sich die A¨nderungen aufgrund des
unskalierten Triebwerks am deutlichsten zei-
gen. Insbesondere betrifft das den Einfluss
des sta¨rkeren Triebwerks, der sich vor allem
beim Schubgewichtsverha¨ltnis, aber auch bei
den ho¨heren Massen von den Pylonen und der
Antriebseinheit auswirkt. Positiv wirken sich
die ho¨here Gesamtmasse auf die Gleitzahl und
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Bezeichnung Einheit KTX17-021 KTX18-021
KEY AIRCRAFT Parameter
Schub-Gewichtsverha¨ltnis - 0.337 0.413
MTOW t 53.6 55.4
OEW t 33.9 35.2
LEITWERKE
SLW Referenzfla¨che m2 22.5 23.9
SLW Spannweite m 6.6 6.8
MASSENBREAKDOWN
Flu¨gel kg 3 878 4 027
VTP kg 315 338
Pylons kg 882 995
Antrieb kg 6 530 7 449
AERODYNAMIK
L/D max - 15.4 15.8
Gesamtwiderstand - 0.0365 0.0352
ENTWURFSMISSION
Block Fuel kg 4 439 4 722
Tabelle 5: Wichtigste Parameter zum Vergleich
der alten mit der neuen und tatsa¨chlich ver-
wendeten Referenzkonfiguration
die gro¨ßere Flu¨gelfla¨che auf den Gesamtwider-
standsbeiwert aus. Der Treibstoffverbrauch
steigt fu¨r die Referenz im Vergleich zu einer
mit skaliertem und damit besser angepasstem
Triebwerk um 6.4 %. Diese Referenzkon-
figuration (KTX18-021) wurde auch einer
La¨rmsimulation unterzogen. Die fehlenden
Daten zur Langsamflugaerodynamik wurden
mit internen Daten aus vorherigen PrADO-
Untersuchungen [5] erga¨nzt. Die so ermittelten
Flugbahnen wurden anschließend direkt in die
La¨rmberechnung mit PANAM eingespielt
und eine abschließende Bewertung konnte
vorgenommen werden.
3.3 La¨rmarme Entwu¨rfe
Wie bereits in Kapitel 2 erla¨utert, wurde
als realisierbare, la¨rmarme Konfiguration
ein Tiefdecker mit einem breiteren Rumpf
ausgewa¨hlt. So soll eine Abschattung des
Triebwerksla¨rms nach unten ermo¨glicht wer-
den, da die Triebwerke anstelle des Flu¨gels
oberhalb des Rumpfes positioniert werden.
Gleichzeitig wird ein U- Leitwerk vorgesehen
um die Abschattung deutlich zu verbessern.
Aus den beschriebenen Untersuchungen von
Haar und Brezillon [15] ergibt sich jedoch,
dass es bezu¨glich des Widerstands und damit
des Triebstoffverbrauchs deutlich gu¨nstiger
ist, die Triebwerke eher seitlicher am Rumpf
zu positionieren. Das wurde beim Entwurf
ebenfalls beru¨cksichtigt, da zwischen diesen
beiden Polen ein geeigneter Kompromiss
gefunden werden muss. Ein breiter Rumpf
war von der urspru¨nglichen Idee her zur
Abschattung gedacht. Wenn die Triebwerke
allerdings eher seitlich mit gro¨ßerem Abstand
positioniert werden mu¨ssten, ko¨nnten diese
Abschattungseffekte weniger stark ausgepra¨gt
sein. Der breite Rumpf bietet zwar noch wei-
tere Vorteile, wie z.B. ein schnelleres Ein- und
Aussteigen der Passagiere insgesamt, es gibt
jedoch deutlich gro¨ßere Unsicherheiten im
Vorentwurf, insbesondere bei der Bewertung
des Rumpfes und seiner Masse. Um den Trend
in dieser Richtung aufzuzeigen und gleichzeitig
zu ermitteln, ob ein breiter Rumpf u¨berhaupt
Sinn macht, wurde eine zweite, la¨rmarme
Konfiguration als Derivativ betrachtet. Dabei
gleicht der Rumpf dem des Referenzflugzeugs,
die Topologie jedoch der Konfiguration mit
breitem Rumpf. Dies betrifft insbesondere die
Triebwerksposition am Rumpf und das Leit-
werk. Die Konfigurationen sind entsprechend
benannt, wobei die 2019er Versionen mit dem
Ku¨rzel KTX19 die finalen Iterationen sind,
die hier mit der Referenz verglichen werden.
KTX19-121 INT ist dabei die Version mit
dem klassischen Rumpf. INT steht dabei fu¨r
intermediate also eine Zwischenkonfiguration
was den Grad der Konventionalita¨t angeht
zwischen Referenz und der anderen Konfigu-
ration. Diese, mit einem breiten Rumpf, einem
so genannten Double-Bouble – Rumpf, wird
nachfolgend mit KTX19-221 DB bezeich-
net.
Ein flugphysikalischer Vergleich (z.B. Treib-
stoffverbrauch) von Konfigurationen mit
deutlich unterschiedlichem Stabilita¨tsmaß
vergleicht nicht Gleiches mit Gleichem, da
nicht sicher zu sagen ist, ob die Unterschiede
nicht lediglich auf das Stabilita¨tsmaß zuru¨ck-
zufu¨hren sind. Erho¨ht man die flugdynamische
Stabilita¨t eines Entwurfs deutlich, verschlech-
tern sich die Leistungsdaten. Das ist aber
nicht auf die Topologie der Konfiguration
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zuru¨ckzufu¨hren, deren Einfluss hier unter-
sucht wird. Ein vergleichbares Stabilita¨tsmaß
wird hauptsa¨chlich durch eine Anpassung
der La¨ngsposition des Flu¨gels erreicht. Da
dadurch die Leitwerke entsprechend in ihrer
Referenzfla¨che zunehmen, um die statische
Stabilita¨t und Steuerbarkeit zu gewa¨hrleisten,
werden die Entwu¨rfe im Treibstoffverbrauch
bei dieser Anpassung ineffizienter. Das ist
ein Grund, warum die ho¨heren Treibstoff-
kosten fu¨r die La¨rmminderung so deutlich
ausfallen. Durch Vernachla¨ssigung der Sta-
bilita¨tsrandbedingung kann das la¨rmarme
Flugzeug effizienter entworfen werden. Dann
ist ein Vergleich allerdings nicht so aussa-
gekra¨ftig. Die Abscha¨tzung ist daher eher
konservativ, was den Unsicherheiten im Vor-
entwurf entgegenkommt. Abbildung 13 zeigt
die Auftriebs-Nickmomentenpolare fu¨r die
Randbereichsmachzahlen 0.2 und 0.8. Durch
Abb. 13: Auftrieb-Nickmomentenpolare fu¨r al-
le 3- Konfigurationen nach Anpassung der Sta-
bilita¨t (Steigung) und die Auswirkungen am
Beispiel der DB- Konfiguration (rechts)
die genannten Anpassungen, die auch in der
Abbildung 13 rechts gezeigt sind, ko¨nnen die
Stabilita¨ten der einzelnen Entwu¨rfe bezu¨glich
der Flugdynamik angepasst werden. Die Ab-
bildung zeigt die Auswertungen der Polaren.
Die Steigungen sind proportional zum flugdy-
namischen Stabilita¨tsmaß.
3.3.1 Konfiguration mit breitem Rumpf
Fu¨r den breiten Rumpf ergibt sich aus der
Randbedingung der zu transportierenden
Passagiere ein anderes Layout, das in Ab-
bildung 14 dargestellt ist. Aufgrund der
Abb. 14: Layout fu¨r die Kabine des breiten
Rumpfes mit MICADO [23]
Notwendigkeit zweier Ga¨nge ergibt sich hier
eine leicht andere Aufteilung zwischen den
Klassen. Die Business- Klasse ist mit 3 x 5
Sitzen in einer 1-3-1 Bestuhlung vorhanden.
Die Economy- Klasse ist mit einer 2-5-2 Be-
stuhlung und damit 9 Sitzen in 15 Reihen
ausgestattet. Das ergibt vergleichbare 135
Sitze in der Economy und damit insgesamt
die geforderten 150 Sitze. Da die u¨blichen
Normcontainer nicht mehr gut in den ver-
breiterten Frachtraum hinein passen, wurden
spezielle Palletten verwendet, die mit TFZ-PA
bezeichnet sind.
Da sich bei der Optimierung der Triebwerks-
position aus La¨rmgesichtspunkten gezeigt hat,
dass na¨her zusammen liegende Triebwerke
deutlich besser sind, wurden die Entwu¨rfe
wieder angepasst und entsprechend obiger
Beschreibung aus der Literatur und vorheriger
Untersuchungen zusa¨tzliche Interferenzwi-
dersta¨nde gescha¨tzt und aufgeschlagen. Der
finale Entwurf der Konfiguration mit breitem
Rumpf KTK19 221 DB ist in Abbildung 15
gezeigt. Es ist deutlich zu sehen, dass die
Triebwerke zusammen und u¨ber den Flu¨gel
gewandert sind. So wird die Abschattungswir-
kung deutlich verbessert. Die La¨rmoptimie-
rung geht dann jedoch mit weiteren Kosten
bezu¨glich der Treibstoffeffizienz einher, sodass
die Kosten bezogen auf den Treibstoffver-
brauch fu¨r die La¨rmminderung am Boden
immer gro¨ßer werden. Das Verschieben der
Triebwerke nach vorne ist jedoch fu¨r das no¨tige
flugmechanische Stabilita¨tsmaß positiv, weil
dadurch der Flu¨gel weiter vorne liegen kann.
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In der Folge fu¨hrt das wiederum zu kleineren
Leitwerken. Somit gibt es bei der Optimie-
rung zwei gegenla¨ufige Trends, die sich auf
die Leistung der Konfiguration auswirken.
Diese gefundene Triebwerksposition deckt
Abb. 15: Konfiguration KTX19-221 DB, 3-
Seitenansicht und gerenderte, isometrische
Darstellung nach Optimierung der Triebwerks-
position
sich auch mit fru¨heren Studien [5]. Tabelle 6
gibt einen U¨berblick u¨ber die wesentlichen
Daten der optimierten Konfiguration mit
breitem Rumpf zur finalen Referenzkonfigu-
ration. Zu erkennen ist, dass das Flugzeug
durch die Triebwerke am Rumpf, aber insbe-
sondere durch den breiten Rumpf und den
dadurch resultierenden ku¨rzeren Hebelarm
des Ho¨henleitwerks, deutlich schwerer und
aerodynamisch ineffizienter wird. Der ku¨rzere
Hebelarm fu¨hrt zu einem gro¨ßeren Ho¨henleit-
werk. Auch die Ausgestaltung als U-Leitwerk
tra¨gt zu einem ho¨heren Gewicht des Leitwerks
bei. Insbesondere ist jedoch zu erkennen, dass
die Kosten bezu¨glich des Treibstoffverbrauchs
fu¨r den la¨rmarmen Entwurf mit 8.6 % mehr
Block Fuel auf der Entwurfsmission relativ
hoch sind.
3.3.2 Zwischenkonfiguration mit normalem
Rumpf
Um zu ermitteln wie viel Einfluss der Rumpf
an diesen Kosten hat, wurde die Zwischen-
konfiguration KTX19-121 INT, wie bereits
beschrieben entworfen und in genau den glei-
chen Schritten iteriert, wie die Konfiguration
Bezeichnung Einheit KTX18-021 KTX19-221
KEY AIRCRAFT Parameter
Schub-Gewichtsverha¨ltnis - 0.413 0.448
MTOW t 55.4 58.2
OEW t 35.2 37.4
MLW t 48.9 50.9
Wing Loading kg/m2 530.5 530.5
Maximale Nutzlast kg 15 000 15 000
Spannweite m 31.9 32.7
LEITWERKE
SLW Referenzfla¨che m2 23.9 2 x 22.9
SLW Spannweite m 6.8 4.73
MASSENBREAKDOWN
Strukturgewicht (insgesamt) kg 15 404 16 938
Rumpf kg 8 037 9 153
Flu¨gel kg 4 027 4 156
VTP kg 338 324
HTP kg 517 673
Pylons kg 995 1 069
Antrieb kg 7 449 8 017
Fahrwerk kg 1 490 1 564
Systeme kg 4 516 4 233
Furnishings kg 3 773 3 982
Operator Items kg 4 082 4 196
AERODYNAMIK
Mean Aerodynamic Chord m 3.8 3.9
Reynolds- Zahl - 23.2x106 23.7x106
L/D max - 15.8 14.7
Gesamtwiderstand - 0.0352 0.0382
ENTWURFSMISSION & GESCHWINDIGKEITEN
Block Fuel kg 4 722 5 127
Approach Speed KCAS ≤ 138 ≤ 138
Tabelle 6: Vergleich der optimierten Konfigu-
ration mit breitem Rumpf und der finalen Re-
ferenzkonfiguration
mit breitem Rumpf. Der Rumpf und das
Layout der Bestuhlung sind identisch zur
Referenzkonfiguration (Abbildung 9). Abbil-
dung 16 zeigt die grundsa¨tzliche Topologie
in einer 3-Seiten Ansicht. Auch hier ist zu
Abb. 16: Zwischenkonfiguration KTX19-121
INT in der 3-Seitenansicht mit gerenderter,
isometrischer Ansicht
erkennen, dass die Triebwerke im Rahmen der
Optimierung ihrer Position na¨her zusammen
und zueinander geru¨ckt sind. Fu¨r den Entwurf
bedeutete dies, dass auch hier entsprechend
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wieder der zusa¨tzliche Interferenzwiderstand
gescha¨tzt und nachkorrigiert werden musste
und wurde.
Tabelle 7 gibt einen grundsa¨tzlichen U¨berblick
u¨ber die wichtigsten Parameter des finalen
Entwurfes der Zwischenkonfiguration bezogen
auf die finale Referenz.
Bezeichnung Einheit KTX18-021 KTX19-121
KEY AIRCRAFT Parameter
Schub-Gewichtsverha¨ltnis - 0.413 0.421
MTOW t 55.4 55.8
OEW t 35.2 35.3
MLW t 48.9 49.2
Wing Loading kg/m2 530.5 530.5
Maximale Nutzlast kg 15 000 15 000
Spannweite m 31.9 32.0
LEITWERKE
SLW Referenzfla¨che m2 23.9 2 x 19.8
SLW Spannweite m 6.8 4.4
MASSENBREAKDOWN
Strukturgewicht (insgesamt) kg 15 404 15 711
Rumpf kg 8 037 8 151
Flu¨gel kg 4 027 4 187
VTP kg 338 275
HTP kg 517 588
Pylons kg 995 1 009
Antrieb kg 7 449 7 534
Fahrwerk kg 1 490 1 501
Systeme kg 4 516 4 197
Furnishings kg 3 773 3 813
Operator Items kg 4 082 4 083
AERODYNAMIK
Mean Aerodynamic Chord m 3.8 3.8
Reynolds- Zahl - 23.2x106 23.2x106
L/D max - 15.8 15.1
Gesamtwiderstand - 0.0352 0.0370
ENTWURFSMISSION & GESCHWINDIGKEITEN
Block Fuel kg 4 722 4 930
Approach Speed KCAS ≤ 138 ≤ 138
Tabelle 7: U¨bersicht u¨ber die wesentlichen Pa-
rameter im Vergleich der optimierten Zwi-
schenkonfiguration KTX19-121 INT bezogen
auf die finale Referenzkonfiguration
Deutlich zu erkennen ist, dass die Konfigu-
ration sich in weiten Teilen sehr a¨hnlich wie
die Referenzkonfiguration verha¨lt. Bedingt
durch das U-Leitwerk und die nah zusammen
liegenden Triebwerke erho¨ht sich allerdings
der Gesamtwiderstand. Das fu¨hrt insgesamt
auf der Entwurfsmission zu einem Treib-
stoffmehrverbrauch von 4.4 % gegenu¨ber der
Referenz. Dieser Wert kann als Kosten fu¨r den
La¨rmabschattungseffekt bezeichnet werden.
Quantitativ ist er in etwa halb so groß wie bei
der Konfiguration mit breitem Rumpf. Ob die
Kosten (Treibstoffverbrauch) sich gegenu¨ber
dem Nutzen (La¨rmminderung) lohnen, wurde
nicht untersucht. Die entsprechenden quan-
titativen Ergebnisse zur La¨rmminderung
werden im na¨chsten Unterkapitel 3.4 na¨her
dargestellt.
3.4 La¨rmbewertung
Fu¨r die abschließende Bewertung der KonTeKst-
Entwu¨rfe wurde der Sound Exposure Level
(SEL) verwendet. Um einen vergleichbaren
Einzahlwert zu erhalten, wurde dieser u¨ber
mehrere Immissionsorte hinweg arithmetisch
gemittelt. Hierfu¨r wurden fu¨r Start und Lan-
dung jeweils 25 Immissionsorte beru¨cksichtigt,
die 500 m seitlich der Flugspur verteilt waren.
Das arithmetische Mittel, ein Skalarwert, kann
direkt fu¨r eine vergleichende Bewertung her-
angezogen werden. Zur Bestimmung mo¨glichst
la¨rmarmer An- und Abflugbahnen wurden die
Flugbahnen entsprechend Tabelle 8 variiert.
Nach Auswertung der mo¨glichen Flugbah-
Situation Parameter Bereich
Start N1 nach Cutback 80 - 100 %
Cutback-Ho¨he 800 - 1 200 ft
Steigwinkel nach Cutback 2 - 8 ◦
Landung Erster Sinkwinkel 0 bis -2.5 ◦
Zweiter Sinkwinkel 0 bis -2.5 ◦
Tabelle 8: Variationen der An- und Abflugbah-
nen (U¨bersicht)
nen fu¨r jeden Entwurf konnten diese einer
la¨rmarmen Bahn zugeordnet werden. Fu¨r
die Anflugverfahren konnte fu¨r alle Entwu¨rfe
(große A¨hnlichkeit der angenommenen Aero-
dynamik) ein optimales Setting von 0° Sink-
winkel fu¨r das erste Segment und -2° Sinkflug
im zweiten Segment ermittelt werden. Ab-
bildung 17 zeigt fu¨r jede Kombination von
Flugbahn und Entwurf den entsprechenden
mittleren SEL, d.h. jeder Punkt entspricht
genau dem mittleren SEL einer einzelnen
Flugbahn. Die la¨rmarme Anflugbahn ist eben-
falls fu¨r alle Entwu¨rfe gleich. Abbildung 18
zeigt die Verla¨ufe von Ho¨he, Geschwindigkeit,
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Abb. 17: Arithmetisch gemittelter SEL fu¨r je-
de Kombination aus Anflugbahn und Flugzeu-
gentwurf
Klappen/Fahrwerk und Schub entlang der
identifizierten, la¨rmarmen Anflu¨ge. Die La¨rm-
−40 −30 −20 −10 0
Distance from threshold (km)
0
1000
2000
3000
4000
A
lt
it
u
d
e
(m
)
Altitude
True airspeed
High-lift system
Landing gear
0
50
100
150
200
T
ru
e
a
ir
sp
ee
d
(m
/
s)
−40 −30 −20 −10 0
Distance from threshold (km)
0
50
100
150
200
T
h
ru
st
(k
N
)
KTX18-021 (REF)
KTX18-121 (INT)
KTX18-221 (DB)
KTX19-121 (INT)
KTX19-221 (DB)
Abb. 18: Trajektorien fu¨r la¨rmarme Anflu¨ge
immission am Boden wird somit gegenu¨ber
der Referenz reduziert. Fu¨r einen besseren
Vergleich der la¨rmarmen Konfiguration mit
breitem Rumpf mit dem Referenzentwurf ist
die La¨rmimmission in Abbildung 19 darge-
stellt. Die Auswertungen der Startverfahren
fu¨r jeden Entwurf sind in Abbildung 20 darge-
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Abb. 19: La¨rmimmissionen (SEL) fu¨r den Lan-
deanflug
stellt, wobei hier die Reduktion gegenu¨ber der
Referenz deutlicher ausfa¨llt. Fu¨r die jeweils
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Abb. 20: Arithmetisch gemittelter SEL fu¨r je-
de Kombination aus Anflugbahn und Flugzeu-
gentwurf
la¨rmarme Bahn ergab sich folgende Auswahl:
kein Cutback und 5° Steigwinkel ab 1200 ft
Ho¨he. Die resultierenden Flugbahnen sind
in Abbildung 21 dargestellt. Zum besseren
Vergleich der Auswirkungen der Triebwerks-
schallabschattung sind in Abbildung 22 die
SEL-La¨rmimmissionen dargestellt. Es ist eine
deutliche La¨rmreduktion sichtbar. Es kann al-
so insgesamt festgehalten werden, dass durch
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Abb. 21: La¨rmarme Abflugbahnen der unter-
suchten Entwu¨rfe
die neuen Flugzeugarchitekturen ein erhebli-
ches Potential zur La¨rmabschattung besteht.
Eine geeignete Quantifizierung der Ergebnisse
der La¨rmbewertung ist durch die Auswertung
der Gro¨ße der Isokonturfla¨chen in km2 bezie-
hungsweise relativ als Reduktion gegenu¨ber
der Referenz mo¨glich. Tabelle 9 gibt einen
U¨berblick u¨ber die entsprechenden Werte im
Landefall und Tabelle 10 einen U¨berblick u¨ber
die Werte beim Start.
Kontur KTX18-021 KTX19-121 KTX19-221
Absolute Werte in km2
60 dBA 103.70 100.08 98.45
65 dBA 58.69 52.75 52.82
70 dBA 17.27 16.70 16.62
75 dBA 9.03 8.66 8.49
80 dBA 1.70 1.43 1.48
Relative Reduktion in %
60 dBA - -3.5 % -5.1 %
65 dBA - -10.1 % -10.0 %
70 dBA - -3.3 % -3.8 %
75 dBA - -4.1 % -5.9 %
80 dBA - -15.8 % -13.2 %
Tabelle 9: Auswertung der SEL-Konturfla¨chen
im Landefall
(a) finale Referenzkonfiguration
(b) Zwischenkonfiguration mit normalem
Rumpf (KTX19-121)
(c) finale Konfiguration mit breitem Rumpf
(KTX19-221)
Abb. 22: La¨rmimmissionen (SEL) fu¨r den
Startfall
Besonders relevant und daher in den Tabellen
auch hervorgehoben ist die Isokonturfla¨che
bezu¨glich 65 dBA. Es ergibt sich fu¨r diesen
Wert eine Reduktion der Konturfla¨che fu¨r
den Startfall und die Zwischenkonfiguration
mit normalem Rumpf von 133.14 km2 auf
97.52 km2 (-26.8 %). Der Landefall ergibt
fu¨r die Zwischenkonfiguration demgegenu¨ber
lediglich eine Reduktion von 58.69 km2 auf
52.75 km2 (-10.1 %). Fu¨r die Konfiguration
mit breitem Rumpf ergibt sich entsprechend
eine Reduktion von 133.14 km2 auf 86.50 km2
(-35.0 %) beim Start und eine Reduktion der
Isokonturfla¨che fu¨r 65 dBA von 58.69 km2
auf 52.82 km2 (-10.0 %) im Landefall. Dass
der Startfall ein ho¨heres Reduktionspotential
aufweist ist logisch nachvollziehbar. Im wesent-
lichen wird hier die Triebwerksposition nach
Abschattungswirkung des Triebwerksschalls
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Kontur KTX18-021 KTX19-121 KTX19-221
Absolute Werte in km2
60 dBA 195.86 188.13 186.55
65 dBA 133.14 97.52 86.50
70 dBA 63.08 42.88 38.48
75 dBA 28.83 20.24 17.50
80 dBA 13.39 8.77 7.51
Relative Reduktion in %
60 dBA - -3.9 % -4.8 %
65 dBA - -26.8 % -35.0 %
70 dBA - -32.0 % -39.0 %
75 dBA - -29.8 % -39.3 %
80 dBA - -34.5 % -43.9 %
Tabelle 10: Auswertung der SEL-
Konturfla¨chen im Startfall
verbessert. Daher ergibt sich ein gro¨ßeres
Potential in dem Fall, bei dem der Trieb-
werksla¨rm den Zellenla¨rm deutlich dominiert:
beim Start.
3.5 Klimabewertung
Die A320- a¨hnliche Referenzkonfiguration
wurde hier mit der la¨rmarmen Konfiguration
mit schmalem Rumpf verglichen. Dadurch
la¨sst sich zeigen, wie sich die ho¨here Emission
bei optimaler Ho¨he auf die Klimawirkung
bei weltweitem Einsatz durchschla¨gt. Der
Treibstoffverbrauch der Referenzkonfiguration
fu¨r eine Flugho¨he auf FL350 liegt bei etwa
38.1 Mt Kerosin und verursacht eine NOx-
Emission von etwa 0.6 Mt bei einer geflogenen
Strecke von etwa 16 Milliarden Kilometern.
Im Vergleich dazu zeigt die INT-Konfiguration
eine Erho¨hung des Treibstoffverbrauchs von
1.1 % und der NOx-Emissionen von 1.4 %. Da
das Fluglevel auf FL350 festgelegt ist, finden
die Hauptemissionen bei etwa 240 hPa statt.
Fu¨r die REF Konfiguration, mit der Annahme
der Flugho¨he von FL350, ist die CO2 Emis-
sion fu¨r etwa 32 % der Gesamtklimawirkung
verantwortlich, die Emission von NOx fu¨r etwa
22 %, die Kondensstreifen-Zirren (CiC) fu¨r
etwa 44 % und die H2O Emission fu¨r nur fu¨r
etwa 2 % (Tabelle 11). Im Vergleich zur REF
Konfiguration erho¨ht sich die Klimawirkung
der INT Konfiguration um etwa 0.7 %. Die
Wirkung der einzelnen Spezies a¨ndert sich
u¨berwiegend entsprechend der Emissionen
(1.1 % fu¨r CO2 und H2O und 1.4 % fu¨r NOx).
Die Wirkung der Kondensstreifen-Zirren
bleibt jedoch unvera¨ndert, da diese neben der
Ho¨he vor allem von den geflogenen Kilome-
tern abha¨ngt, die nicht vera¨ndert werden. Dies
fu¨hrt zu der etwas geringeren Gesamtzunah-
me der Klimawirkung von 0.7 % im Vergleich
zur Emissionszunahme von 1.1 bzw. 1.4 %.
Weshalb sich eine Zunahme des Treibstoffver-
ATR100,
FL350
Anteil an
Gesamt
Beitrag zur
A¨nderung der
Gesamtklima-
wirkung
Relative A¨nderung
der Klimawirkung
der einzelnen
Komponenten
REF INT INT
CO2 32.2 % 0.3 % 1.1 %
H2O 1.7 % 0.0 % 1.1 %
NOx 21.9 % 0.3 % 1.4 %
CiC 44.2 % 0.0 % 0.0 %
Total 100.0 % 0.7 % 0.7 %
Tabelle 11: Ergebnisse der Klimabewertung
fu¨r die optimale Ho¨he
brauchs und damit der Emmissionen von dem
Entwurf durch die Modelle von rund 4 % auf
etwa 1.5 % reduzieren, konnte im Rahmen
dieses Projektes nicht gekla¨rt werden. In je-
dem Fall bleibt jedoch festzuhalten, dass die
Klimawirkung prozentual geringer zunimmt
als die Emissionszunahme. Die Ergebnisse der
optimalen Flugho¨he unterscheiden sich nur
gering von denen der konstanten Ho¨he. Die
Emissionen der INT-Konfiguration nehmen
um 1.2 bzw. 1.6 % zu. Die Flugho¨he ist etwas
geringer, wodurch der Anteil der CiC, der sehr
stark von der Ho¨he abha¨ngt, nur noch 28 %
anstatt 42 % betra¨gt. Insgesamt wu¨rde die
Einfu¨hrung der INT-Konfiguration anstelle
der REF-Konfiguration eine Erho¨hung der
Klimawirkung von etwa 1.0 % verursachen.
Dies gilt fu¨r eine nach dem erzeugen des welt-
weiten Kataster errechnete Emissionszunahme
von etwa 1.6 %.
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3.6 Bodenprozesse
Die Boarding- Prozesse wu¨rden im Falle einer
Konfiguration mit 2 Ga¨ngen bei guter Pla-
nung des Ablaufes profitieren. Zwei Punkte
werden nachfolgend erla¨utert. Zum einen die
Integration der Konfiguration mit breitem
Rumpf in den Luftverkehr und Erkenntnis-
se daru¨ber, welche Auswirkungen derartige
A¨nderungen der Anzahl der Abfertigungen
auf einen Flughafen mit endlichen Ressourcen
hat.
3.6.1 Flugbetriebliche Integration des neuen
LFZ an einem Flughafen
Aus den DOC (Direct Operating Costs) la¨sst
sich ermitteln, welches Marktpotential sich
durch das neue LFZ (Konfiguration mit brei-
tem Rumpf) womo¨glich in der Zukunft ergibt.
Fu¨r das Referenzflugzeug lagen diese Daten
vor und es wird davon ausgegangen, dass
sich diese nicht wesentlich fu¨r die la¨rmarmen
Konfigurationen unterscheiden. Durch die
dadurch mo¨glichen Abscha¨tzungen ergab sich,
dass etwa 27 % mehr Flugverkehr mit diesem
Flugzeugtyp vorstellbar ist. Der Vergleich von
aktueller Eckwertstruktur mit einer fu¨r das
Jahr 2030 prognostizierten Verkehrsnachfrage
zeigt, dass mit dem bestehenden Bahnsystem
an dem untersuchten Flughafen in dem aktuell
genutzten Betriebsmodus keine effiziente und
zeitnahe Verkehrsabwicklung in den Morgen-
und Abendspitzen eines Tages zu erwarten
ist. Dies gilt bereits fu¨r den Fall der Substitu-
tion von bestehendem A320-Verkehr fu¨r nur
eine bestehende stu¨ndliche Verbindung zu ei-
nem anderen Flughafen in einem zuku¨nftigen
Szenario.
3.6.2 Sensitivita¨tsanalyse zur Feststellung des
Optimierungspotentials von
Abfertigungsprozessen
Weiterhin wurde untersucht, welchen Einfluss
viele gleichzeitige Abfertigungen an einem
Flughafen mit endlichen Ressourcen haben
ko¨nnen. Fu¨r eine hohe Produktivita¨t der
Flotte ist eine hohe Befo¨rderungskapazita¨t an
Fracht oder Passagieren in der Luft no¨tig. Die
Abfertigungszeiten mu¨ssen minimiert werden.
Besonders relevant ist das fu¨r Kurzstrecken-
flu¨ge mit dem geringen Aufenthaltsverha¨ltnis
Luft zu Boden. Fu¨r eine Simulation der
Bodenabfertigungsprozesse eines exemplari-
schen Kurzstreckenflugzeugtyps wurden die
Verfahren am Flughafen modelliert und die
Charakteristika der beteiligten Prozesse und
deren Abha¨ngigkeiten in einer ereignisdiskre-
ten Simulationsumgebung implementiert. Die
Lo¨sungen der 2452 Simulationsla¨ufe mit Ver-
kehrsszenarien verschiedener Dichte wurden
mittels Sensitivita¨tsanalyse analysiert. Um die
Konsequenzen von A¨nderungen des Ressour-
cenpools auf den Turnaround-Prozess zu un-
tersuchen, wurde eine globale Abwandlung der
Sensitivita¨tsanalyse basierend auf der Monte-
Carlo-Methode mit wiederholten Stichproben
angewendet. Das verwendete Szenario basierte
auf realen Daten eines internationalen Flug-
hafens, nach Filterung von 164 Starts- und
Landungen von Kurzstreckenflugzeugen mit
104 geteilten Abfertigungen. Dieses Szenario
wurde ferner noch 2- und 3 12 -fach kompri-
miert. Damit standen 3 Anwendungsfa¨lle mit
verschiedenen Verkehrsdichten fu¨r die Analyse
zur Auswahl. Die Auswertung zeigte, dass im
Allgemeinen eine starke Korrelation zwischen
der durch die einzelnen Verkehrsszenarien in-
duzierten Nachfrage und der genutzten Menge
an Bodenabfertigungsressourcen besteht. Die
Ergebnisse der Simulation weisen aber auch
darauf hin, dass die beno¨tigte Anzahl von
Ressourcen nicht mit dem gleichen Faktor wie
die Nachfrage steigt.
3.6.3 Weiterfu¨hrende Informationen zu den
Analysen der Bodenprozesse
Zum Aufbau und zur Anwendung der beschrie-
ben Prozesse haben verschiedene studentische
Arbeiten beigetragen. Details zu den Prozes-
sen wurden daru¨ber hinaus bereits wa¨hrend
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der Projektlaufzeit vero¨ffentlicht. Nachfolgend
folgt eine kurze U¨bersicht.
– Analyse der Bestandteile und Zu-
sammenha¨nge des Flugzeugtur-
narounds am Referenzmuster Air-
bus A320 [12]
– Optimierungspotenzial des A320
Turnarounds [24]
– Herausarbeitung von Optimie-
rungspotentialen bei der Koordi-
nierung und Kooperation von am
Turnaround-Prozess beteiligten
Akteuren [2]
– Aircraft Boarding – Data, Validati-
on, Analysis [25]
– Faster Aircraft Boarding Enabled
by Infrastructural Changes [26]
– Fast Aircraft Turnaround Enabled
by Reliable Passenger Boarding [27]
– Untersuchungen zum variablen
Management von Bodenabferti-
gungsprozessen fu¨r die operative
Flugzeugrotationsplanung [10]
– Sensitivity Analysis to Determi-
ne the Optimization Potential of
Airport Turnaround Processes for
Short-Haul Aircrafts [7]
4 Projektbewertung und Ausblick
In dem hier beschrieben Teil des DLR-Projekts
KonTeKst lag der Fokus hauptsa¨chlich auf
dem konfigurativen Entwurf einer la¨rmarmen
Konfiguration mit einem na¨chstmo¨glichem
Diensteintritt zwischen 2030 und 2035. Un-
ter den gegebenen Randbedingungen konnte
nicht auf bestehende Prozessketten zur Ausle-
gung la¨rmarmer Flugzeuge aufgesetzt werden,
sondern eine semi-automatische Prozesskette
wurde aufgebaut. Dabei wurde die Ent-
wurfssoftware MICADO der RWTH Aachen
mit den DLR Werkzeugen zur Triebwerks-
(GTLab), Flugbahn- (FlipNA) und La¨rmsi-
mulation (PANAM) verbunden. Diese neue
Prozesskette wurde auf Flugzeugkonzepte an-
gewendet, die in speziellen Workshops durch
eingeladene DLR Experten skizziert wurden.
Es konnte gezeigt werden, dass bereits mit we-
nigen Iterationen zwischen Flugzeugentwurf
und La¨rmbewertung deutliche Verbesserungen
der akustischen Eigenschaften eines Flugzeu-
gentwurfs ermo¨glicht werden ko¨nnen. Fu¨r
die KonTeKst- Entwu¨rfe konnten abschlie-
ßend erhebliche Reduktionen der Pegel bzw.
Isokonturfla¨chen im Vergleich zur gewa¨hlten
Referenz aufgezeigt werden. Es soll an dieser
Stelle noch einmal darauf hingewiesen wer-
den, dass die projizierte Referenz mit ihren
abweichenden TLARs zu einer A320NEO-
Konfiguration bereits deutlich effektiver ist
als diese. Betrachtet man modellhaft eine ge-
samte weltweite Flottenbewegung, scheint die
Zunahme der Klimawirkung geringer als der
Verbrauch auf der Entwurfsmission. Durch
die mo¨gliche Umsetzung mit breitem Rumpf
ergeben sich Potentiale in der Luftbewegungs-
zahl an einem Flughafen. Insgesamt sind die
Ergebnisse ein Indiz, dass derartige konfigura-
tive U¨berlegungen in einem flugla¨rmgetrieben
Zukunftsszenario potentiell vorteilhaft sind.
Im KonTeKst- Projekt insgesamt gab es einen
Teil, der sich mit la¨rmarmen Technologien
und Detailanalysen bescha¨ftigt hat. Aufgrund
des Projektaufbaus konnten die Erkenntnisse
in diesem Projekt jedoch nicht in die Kon-
figuration einfließen und umgekehrt. Eine
abschließende Integration der neuen Tech-
nologien und eine Bewertung ist fu¨r einen
spa¨teren Zeitpunkt angedacht. In ein direkt
nachfolgendes Projekt im DLR mit dem Na-
men SIAM sollen die Erkenntnisse aus dem
Projekt KonTeKst einfließen.
Danksagung Wir mo¨chten uns bei Prof. Jan Delfs
bedanken, der seine Erfahrung im Bereich konfi-
gurative La¨rmminderung in den Workshops einge-
bracht hat.
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